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摘　要　对装有“前端襟翼”和“前缘襟翼”的 74°后掠三角翼, 在迎角 0°～ 90°范围的定常和非定常
(俯仰振动, f = 0. 4, 0. 8, 1. 2H z)的空气动力特性以及襟翼的控制作用作了实验研究。定常流的实
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Abstract　Experim ents w ere conducted to investigate the aerodynam ic characterist ics of a 74 de2
gree sw ep t delta2w ing model equ ipped w ith an apex2flap s and leading2edge vo rtex2flap s under the
condit ions of steady sta te w ith the angle of at tack varying from 0°to 90°and the unsteady p itch ing
sta te w ith the frequencies 0. 4, 0. 8 and 1. 2H z as w ell as the effects of flow contro l via flap deflec2
t ion. Comparisons betw een the resu lts go t from experim ents and the computation by so lving N 2S
equations w ere m ade. T he unsteady p itch ing mo tion caused the hysteret ic varia t ion of the aerody2
nam ic coefficien ts to occur; how ever the advan tageous effects of flap con tro l w ere basically kep t as
in the steady sta te. Experim ental resu lts such as the lift2coefficien ts ob tained from the calib rat ion
tests of the basic delta w ing w ith no flap s w ere comparab le to the co rresponding values found in
references, and thus enhanced the reliab ility of the p resen t tests.
Key words　steadyöunsteady flow , large incidence, flap con tro l, experim ent and N S computation
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现代歼击机具有大后掠机翼, 在进行近战时机翼迎角逾 60°[1 ] , 已超过临界值。文献[ 2～
4 ]研究大后掠机翼的定常气动特性及其控制, 但迎角均未超过临界值。需进一步研究大后掠
机翼超过临界迎角的定常流和俯仰非定常流的气动特性和襟翼的控制作用; 并使模型前缘










率[5, 6 ] , 但也引起升力降低。取机翼模型的前端部
分 (图 1) , 使其绕横轴偏转, 构成“前端襟翼”。调节
前端襟翼, 使其分离涡与涡襟翼的分离涡产生有
利干扰可减少升力下降并有增强减阻的效果。后
掠角 74°于M a∞ = 3 量级时机翼为亚音速前缘, 经
验表明此种后掠角能使机翼有较稳定的前缘分离
涡。国外常以后掠角接近 70°的机翼为研究对象[6, 7 ] , 其原因在于大后掠翼将是下一代飞机采
用的一种主要形式。现采用的新模型与文献[ 4 ]不同, 前缘不是一条直线。前端襟翼和前缘
襟翼相对于机翼的面积比分别为 5. 5% 和 25%。以前的形式便于研究三角翼分离涡系之间
的有利干扰, 但前缘襟翼占据主翼部分, 不利于实际应用。新模型较厚, 用 6mm 铝板制成以
防变形, 前缘削尖, 后缘切平。机翼下方接近后缘处装有与内式天平支杆相连接的尾部支撑
接头 (图 1)。定常测力实验迎角范围为 0°至 90°。非定常实验取三种迎角范围: 0°→40°→0°,
20°→60°→20°和 0°→73°→0°。迎角变化频率为 0. 4, 0. 8, 1. 2H z, 与其相对应的无量纲频率 k
= Ξcrö2V ∞ = Πf cröV ∞ 分别为 0. 03, 0. 06 和 0. 12; cr 为根弦弦长。无量纲俯仰角速率 K =Ααm axcrö2V ∞ 在 0. 02 至 0. 15 之间。每一周期平均测 120 点, 对每点的记录取样 10 次得其平均
值。记录的模拟信号均经滤波, 其截止频率为 17H z。上述 k 与 K 值与国外同类实验和飞行
实际值大致相当[8 ]。实验风速V ∞ = 25m ös, R e = 1 × 106 。Α= 90°时, 模型堵塞度≈ 3%。
俯仰振动的迎角按 Α= Α0 + (Αm - Α0) sin (Ξt) 规律变化。
风洞实验测量了法向、弦向气动力和俯仰、滚转力矩; 并转换为相应的系数Cn , C a,m z 和
m x 。升力系数C y 和阻力系数C x 由C n 和C a 求得。非定常测量值除象处理定常测量值那样,
需修正天平元件间相互干扰和天平弹性影响以及对力矩参考点 (机翼气动中心)作位置修正
外, 尚需减去模型的惯性力和力矩。惯性力和力矩由不吹风时模型振动情况下测得。因模型
具有尖前缘, 气流分离点固定在前缘上, 减少了R e 数对流态的影响。
2　定常气动特性的实验结果
从实验结果可按定常流气动特性和绕流流态将迎角划分为 3 个区域。
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图 2　水槽中绕机翼流态显示照片 ( Α= 30°, ∆V = - 30°)
(a) ∆F = - 15°; (b) ∆F = 5°(1) 0°< Α< 30°为第 1 区。在此区分离涡在翼面上未破裂, 绕机翼的流动基本上受其控制。Α增至近 30°时分离涡濒临破裂, 前端襟翼偏角 ∆F > 0 (上翘为正) 时破裂出现较早。以图 2 所示模型上翼面流态为例, 在 ∆F = 5°时, 近后缘处出现分离涡的突然扩大, 表示涡已破裂; 但 ∆F = - 15°时未出现扩大,即涡破裂被延缓。在 ∆F < 0 时还可看到前端襟翼分离涡明显移向前缘襟翼上方, 增加了作用在其上的负压强。对比测力结果, 可见C n2Α和C y 2Α曲线斜率均为正 (图 3 (a)、图 3 (c) ) , 在前缘襟翼偏角 ∆V 不变时改变 ∆F 对斜率影响不大。C a2Α曲线 (图 3 (b) ) 在 ∆F < 0 时因涡系移向前缘襟翼而下移, 即减阻效果增
大。C x = C aco sΑ+ C n sinΑ, 其随迎角的变化如图 3 (d)所示。
图 3　模型气动特性曲线, ∆V = 230°
(a) C n2Α; (b) C a2Α; (c) C y 2Α; (d) C x 2Α; (e) C y 2C x
(2) 30°< Α< 55°为第 2 区。在此区上翼面分离涡出现破裂, 破裂点随迎角增加前移,
上翼面逐渐形成紊乱的尾迹流动; C n 和C y 曲线的斜率随迎角增加递减, 使C n 和C y 在 Α=





均随 ∆F 由正变负而增大 (图 3) , 这与 ∆F < 0 可使涡
破裂延缓因而 Αcr 增大有关。C a 随 ∆F 减小而减小的趋势逐渐减弱。
(3) 55°< Α< 90°为第 3 区。在此区分离涡已完全破裂, 翼面上的尾迹流动使气动力随
迎角变化改变不大。由于C y = C nco sΑ- C a sinΑ, 故随 Α增加C y 趋于 - C a , C x 趋于C n ; 此
时C y 2C x 曲线几乎垂直于C x 轴, 受 ∆F 影响甚小 (图 3 (e) )。
在上述 3 个 Α分区中m z 2Α曲线变化与 C n2Α相似; 实验中出现m x 的变化在±0. 02 以
内, 与m z 相比为小量对纵向特性影响不大。
3　非定常气动特性实验结果
图 4 是 ∆V = - 30°和 ∆F = - 15°时模型作非定常俯仰振动的C n2Α和C a2Α曲线, 为了比
较同时给出定常实验结果。图中给出振幅为 0°→40°→0°, 20°→60°→20°和 0°→73°→0°三种
情况, 因 K = (Αm - Α0) k , 相同频率下振幅大则 K 值大, 即角速度大。由振幅为 0°→40°→0°
的C n2Α曲线可见, 上仰 Α增大时它位于定常曲线之上; 下俯 Α减小时居其下, 即随 Α的增大





时 K 增大迟滞区扩大, 因分离涡破裂随上仰角速度增加而推迟, 这也可以从流态显示中看
到。故随振幅增大 Αcr 增大, 其增量可达 20°。此外, 当迎角 Α由大减小到某一角度时上仰曲线
和下俯曲线重合, 环状曲线结束, 此重合点迎角随频率增加而减小。迎角由小变大, 再由大变
小, 法向力迟滞线顺时针变化, 轴向力逆时针变化。非定常俯仰振动时, 俯仰力矩曲线亦存在
迟滞现象。C y 和C x 的非定常值随 Α的变化与C n 和C a 值随 Α的变化有类同之处。
图 4　模型非定常俯仰振动的C n2Α和C a2Α曲线
(a) k = 0. 03; (b) k = 0. 06; (c) k = 0. 09
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4　前缘襟翼和前端襟翼的气动控制效果
对于定常情况, 襟翼气动控制的总效果是: 在第 1 区, 增大 ∆V 能增大C n 和C y; 也增大C a




减小, 使C a 增大, 而C x 因受C n 影响有所减小。在
第 2 区C y 和C x 在 ∆V > 0 时比在 ∆V < 0 时为小的现象延续至第 3 区。∆V 一定时, ∆F 对C y 和
C x 的影响 (图 3 (c) , 图 3 (d) )在第 1 区和第 3 区甚小, 但可看到 ∆F > 0 之值与 ∆F < 0 之值相
比在第 1 区稍大; 在第 3 区稍小。在第 2 区 ∆F < 0 比 ∆F > 0 有更大的C y
m ax
和 Αcr 值。
在 Α= 0°～ 90°整个范围内, ∆F 相同∆V > 0 的C y 2C x 极曲线落入∆V < 0 的极曲线之内,
且两线间距离在第 3 区中扩大; 但相同∆V 时, ∆F > 0 与∆F < 0 极曲线的间距在第 3 区相差甚
小 (图 3 ( e ) )。表明此时 ∆F 的控制已几乎失效; 减小 ∆V 和 ∆F 均能增大在第 1 区的C y öC x 值,
而以 ∆F 的控制效果更明显。
从非定常俯仰振动的实验数据可见襟翼仍能保持定常流时的气动控制优越性, 如: 有襟





(∆V = - 30°) 不同前端襟翼偏角的实验结果 (图 5)。图中并给出文献[ 9 ] 对同一模型数值求
解不可压流N S 方程的结果以作比较。风洞实验R e = 106, 计算因受硬件限制R e = 104, 网格
数为51×51×49, 未计及湍流的影响, 因此在较大迎角 (Α> 20°) 时计算与实验结果有明显
差别。尽管如此, 在前端襟翼的控制效果和前缘涡襟翼的减阻作用等主要方面, 实验与计算
两者定性一致, 对于重要的C y öC x 参数则是定量一致。
图 5　气动特性实验与计算结果的比较, ∆V = - 30°
(a) C n2Α; (b) C a2Α; (c) C y öC x 2Α
计算采用拟压缩性方法, 在连续方程中加入Β5p ö5 t项 (Β为常数, p 和 t分别为压强和时
间)。采用Beam 2W arm ing 近似隐式因子分解 (A F)格式; 对空间导数采用中心差分时为了计
算稳定引入人工粘性项; 大迎角时对人工粘性项取值较大, 但未超过O (10) 量级。对此曾与
不加人工粘性的迎风紧致格式的结果比较, 二者差异不大。
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6　无“前缘襟翼”模型的实验值与文献值的比较
为检验实验数据的可信性, 作了可与文献作比较的实验, 以卸去“前缘襟翼”的三角翼
(展弦比 Κ= 1. 15) 为校测模型, 定常实验在 Α< 5°时升力线斜率C Αy = 0. 022ö(°) , 与文献
[ 10 ] 中相同三角翼的对应值一致; Α= Αcr 时, C y
m ax
= 1. 3 比文献中相同R e = 106 下的C y
m ax
= 1. 2 稍大; 与其对应的 Αcr = 34°则与文献中 Αcr = 35°基本一致。Α> Αcr (Α= 65°, 90°) 本文
的C n 分别为 1. 28 和 1. 19, 比文献[ 8 ] (Κ= 1. 0 的三角翼, 下同) 中的值 1. 22 和 1. 06 略大。
对于非定常实验值, 对应不同K 值本文的C n
m ax
比文献[ 8 ] 数据稍大; 但本文R e = 106 比文献
[ 8 ]R e = 4. 5 × 105 大, 因此数据偏大有其合理性。
7　结　论
(1) 可将气动特性的变化按迎角划分为 0°～ 30°, 30°～ 55°和 55°～ 90°三个区域, 相应的
流动特征分别为: 存在前缘分离涡、涡系破裂和出现尾迹流动。
( 2) 增加前缘襟翼偏角, 在迎角 0°～ 30°范围明显提高C y 和C n , 同时C a 增加; 在 55°～









和Αcr, 提高 (C y öC x )m ax; 但在迎角 0°







m in , K 值越大越明显; 气动特性出
现迟滞现象, 迟滞区随 K 的增加而扩大, 又随 k 值增加而细长化。
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